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ここで，ax， ay，azは機体固定座標系での加速度である．したがって，機体の質量 m，翼面積 S，
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性を総合的に考慮して，縮小比を 1/2とする．相似則に従って算出した機体の主要諸元は Table 3.1
の通りとなる．推進器として電動ダクテッドファンユニット 2機を搭載する． 
Table 3.1. Specifications of the Oowashi prototype and the present subscale vehicle. 
Specification Item Oowashi prototype vehicle Present sub-scale vehicle 
Wingspan b[m] 1.609 0.8045 
Total length L[m] 3.178 1.589 
Main wing area S[m2] 0.9956 0.2489 
Main wing MAC c [m] 0.796 0.398 
Total takeoff mass [kg] 27.3 3.41 (planned) 
Propulsion system JetCat turbojet engine P160SX Ducted Fan Unit LEDF68-1A35 
Rated thrust 326N(33.2kgf) 4.2kgf 









   
(a) A perspective of the structural design.      (b) Overall appearance on the runway. 


















Fig. 4.1. Measured thrust vs. throttle signal at a 
SLS condition. 
 
Fig. 4.2. Measurement of moment of inertia 
around the y-axis. 
 
  Table 4.1. Estimated moments and a product of inertia w/o onboard measurement devices. 
  F16 Prototype vehicle Present sub-scale vehicle 
Total mass m[kg] 9299 27.3 4.53 
Total length L[m] 15.03 3.2 1.59 
Wing span b[m] 9.45 1.61 0.8 
Total height w/o landing gears h[m] 3.57 0.665 0.324 
Moment of inertia Ixx[kgm2] 12870 0.94269 0.0379 
Similarity parameter α 0.0155 0.0133 0.0131 
Moment of inertia Iyy[kgm2] 75670 8.3013 0.33379 
Similarity parameter β 0.0360 0.0297 0.02920 
Moment of inertia Izz[kgm2] 85550 11.2361 0.44735 
Similarity parameter γ 0.0292 0.0321 0.03122 
Moment of inertia Ixz[kgm2] 1331 0.15497 0.01537 
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Fig. 5.3. History of horizontal speed and altitude 
from GPS data. 
 
 
Fig. 5.4. Estimated history of the Euler angles. 
 
 
Fig. 5.5. Estimated history of body axis velocity 























































7. 式(5) (6)に基づく速度成分，迎角および横滑り角の推算 
8. 式(2) (3) (4)に基づく空力係数の推算 
なお，舵面の舵角および推力については，事前計測した操舵信号と舵角および推力の関係式を用
い，飛行時の操舵信号収録データから推算した． 
操舵および推力履歴を Fig.5.2 に，GPS データに基づく水平速度および高度履歴を Fig.5.3 に，
機上計測データから推算されたオイラー角履歴をFig.5.4に，推算された速度履歴をFig.5.5に示す．
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機上計測データから推算されたオイラー角履歴をFig.5.4に，推算された速度履歴をFig.5.5に示す．
操舵・推力履歴および GPS データより，滑走開始 GPS 時刻は約 277098，機首上げ開始時刻は約
277114，離陸時刻は約 277116，接地時刻は約 277125と推定される．推算されたオイラー角履歴と
飛行映像の機体姿勢の傾向は概ね一致しているが，ロール角の推算値が全体的に過大である．推
算された速度履歴は，離陸前（滑走中）においては GPSによる速度履歴と概ね一致した傾向を示
しているが，飛行中は明らかな差異が見られる．これらの原因としては，機上計測データのバイ
アス除去が不十分であった可能性，高周波ノイズ除去が不十分または過大であった可能性，式
(1)(5)の時間積分における誤差蓄積，等が考えられる．空力係数の適切な推定のためには，これら
オイラー角および速度の推定手法の改善を要する． 
 
６．飛行試験手法の課題 
６－１．ADSの搭載 
今回，動圧，迎角および横滑り角は，「無風状態」の仮定のもとで加速度，角速度を時間積分す
ることによって推算した．実際には 2～3[m/s]の風が吹いていたことや，積分誤差の蓄積による推
算誤差が含まれ，推算精度が低下している．したがって，精度の良い空力特性の推算のためには
エアーデータセンサー（ADS）を搭載し，対気速度ベクトルを直接計測することが望まれる． 
６－２．機上計測データの解析手法 
 機上計測によるデジタルデータの処理手順において高周波ノイズ除去が必須であるが，どのよ
うなデジタルフィルターを用いるか，カットオフ周波数をどう選定するか，等は，機体運動およ
びセンサー類の特性に応じて試行錯誤によって良く検討する必要がある．また，式(1)(5)の数値積
分においては，積分精度の慎重な管理を要する． 
６－３．操縦訓練 
地上パイロットによる無人機体の無線操縦のためには，パイロットの十分な操縦訓練を必要と
する．それには，6 自由度飛行シミュレーター装置の整備[4]や，実機体に近い運動特性を有する
訓練用機体の整備が望まれる． 
 
７．まとめ 
室蘭工大の第一世代小型超音速飛行実験機の低速飛行特性評価のため，縮小機体の設計・製作，
その飛行性能の推算，および滑走試験・離陸飛行試験を実施した．概ね良好な飛行性能が推算さ
れ，滑走安定性も概ね良好であった．飛行試験はごく短時間にとどまったが，その結果から飛行
試験実施手法および機上計測データ解析方法について改善策を提案した． 
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